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@ Turbomachlne pourvue d'un moyen de rechauffage des dlsques de turbines aux montees en regime. 



Q>7) Turbomachine comprenant des moyens de rechauf- 
ISge de parties internes (12) de disques de turbine aux 
montees en regime pour red u ire ie gradient therm ique 
dans les disques. Du gaz de rechauffage passe par aes 
conduits (11) solidaires du stator et rechauffe les disques 
en passant par un joint (13) concu avec les lechettes (18) 
et des orifices (20 et 22) qui permettent au gaz de circuler 
vers les zones a rechauffer quand la montee en regime a 
chauffe d'abord les portions de la machine proche des 
conduits (11), puis a interrompre la communication quand 
les temperatures se sont egalisees et les dilatations d'ori- 
gine thermique deviennent uniformes et decalent les orifi- 
ces (20 et 23). 
Application aux turbornachines de moteurs d'avions. 
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TURBOMACHINE POURVUE D'UN MOYEN DE RECHAUFFAGE DES 
DISQUES DE TURBINES AUX MONTEES EN REGIME 

DESCRIPTION 

5 L ' invention se rapporte a une turbomachine 

comprenant des moyens de chauffage des disques de 
turbines aux montees en regime, quand ils sont soumis a 
des echauf f ements importants . 

On connait deja de nombreux brevets dans 

10 lesquels certains elements de turbomachine sont 
rechauffes, ou le plus souvent refroidis, en prelevant 
de l'air ou des gaz d'autres parties de la machine par 
un circuit de derivation. Le but est generalement de 
provoquer des dilatations ou des contractions 

15 thermiques sur ces elements afin de reduire les jeux 
entre les extremites libres d'aubes de turbines ou de 
compresseurs et les parois devant ces extremites libres 
et de limiter les fuites et les pertes de rendement . 

La situation aux montees en regime de la 

20 machine, par exemple au decollage d'un avion si la 
machine est un turboreacteur , pose cependant des 
problemes specif iques car 1 ' echauf fement plus important 
qui est subitement produit par suite de 1 1 augmentation 
du debit de gaz chaud concerne d'abord les aubes de 

25 turbines et les parties peripheriques des disques de 
turbine, adjacentes a ces aubes. II se forme en 
consequence un gradient thermique sur les disques de 
turbine, dont les portions centrales ne s 1 echauf fent 
que plus lentement, et les contraintes d'origine 

30 thermique qui apparaissent obligent & concevoir des 
disques de turbine beaucoup plus massifs qu'il ne 
serait necessaire autrement. 

L'objet de 1 f invention est done de 
s'attaquer au gradient thermique produit aux montees en 

35 regime en rechauf-fant pendant ces periodes le centre 
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d'un disque de turbine de la machine, qui sera souvent 
mais pas obligatoirement une turbine a haute pression, 
par un systeme de rechauffage qui soit coup6 
automatiquement des qu'un regime de croisiere est 
5 atteint et que la temperature devient plus uniforme 
dans la machine. 

L f invention concerne sous sa forme la plus 
generale une turbomachine comprenant un rotor, un 
stator, une chambre de combustion en amont d f une 

10 turbine appartenant au rotor et constitute en partie 
par un disque, caracterisee en ce qu'elle comprend une 
voie de communication et de soufflage de gaz chaud 
d f une zone de soutirage de la turbomachine vers une 
zone centrale du disque, la voie de communication etant 

15 composee d'une partie debouchant dans la zone de 
soutirage et solidaire du stator, et d'une autre partie 
solidaire du rotor, les deux parties §tant jointes par 
un assemblage annulaire comprenant des parois 
concentriques de fermeture des parties, les parois 

20 etant cependant perforees par des orifices, et, pour 
une des parties, des cretes circulaires et paralleles 
etablies sur la paroi de ladite partie, dressees vers 
1 1 autre des parties dont elles touchent sensiblement la 
paroi et delimitant des sillons dont certains sont 

25 depourvus d' orifices, les orifices de 1 1 autre des 
parties etant situes de telle fagon qu'ils debouchent 
en fonction des dilatations thermiques dif f erentielles 
dans la turbomachine a des regimes de fonctionnement 
differents, soit devant les sillons depourvus 

30 d' orifices pour certains des regimes, soit devant les 
autres sillons pour d f autres des regimes. r 

La zone de soutirage peut etre une portion 
de la chambre de combustion ou une portion voisine des 
compresseurs de la turbomachine. 
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L 1 invention va maintenant etre decrite plus 
en detail a l'aide des figures suivantes annexees & 
titre illustratif et non limitatif : 

- la figure 1 illustre une vue generale de turbomachine 
5 sur laquelle une realisation de l 1 invention est 

gref f ee, 

- les figures 2A et 2B representent l 1 element essentiel 
de l f invention, 

- et les figures 3 a 9 representent sept autres 
10 realisations de 1' invention, la figure 6 etant 

completee par un agrandissement 6A d'un de ses 
details . 

La turbomachine de la figure 1, representee 
partiellement, est composee d f un rotor 1 entoure par un 

15 stator 2 et entre lesquels s'etend une veine annulaire 
3 d'ecoulement des gaz occupee par des etages d'aubes 
fixes et mobiles et par une chambre de combustion 4. On 
trouve successivement un compresseur a basse pression 
5, un compresseur a haute pression 6, la chambre de 

20 combustion 4, une turbine a haute pression 7 et une. 
turbine a basse turbine pression 8 £ travers la veine 
annulaire 3. Les compresseurs 5 et 6 ainsi que les 
turbines 7 et 8 appartiennent au rotor 1, qui comprend 
done en particulier une paroi 9 de revolution qui relie 

25 le compresseur a haute pression 6 a la turbine a basse 
pression 7 et qu' entoure une paroi 10 interne de la 
chambre de combustion 4. Dans cette premiere 
realisation de 1 1 invention et dans les trois suivantes, 
des conduits 11 sont etablis entre les parois 9 et 10 

30 et s'etendent du fond de diverses portions de la 
chambre de combustion 4 a une portion annulaire de la 
paroi 9 qui touche au disque de la turbine a haute 
pression 7 et plus precisement & une partie centrale - 
proche de 1 1 axe de la turbomachine - de ce disque. 

35 Cette partie centrale. est designee par 12 sur la figure 
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1 et evoque un bulbe car elle est beaucoup plus epaisse 
que le reste du disque, ce qui explique que de tels 
disques de turbine sont parfois appel6s en poireau. 

Un seul des conduits 11 apparait sur la 
5 figure, mais les autres sont semblables et repartis 
autour de la paroi 9. 

Les conduits 11 sont fixes rigideraent a la 
paroi 10 et unis a la parol 9 par un joint 13 qui est 
detaille aux figures 2A et 2B. On y voit que les 

10 conduits 11 sont munis a cet endroit d'une embouchure 
14 annulaire et commune munie de deux joints 
d'etancheite qui peuvent etre des joints a brosse 15 et 
16 paralleles et circulaires qui frottent sur la paroi 
9 ou, plus precisement dans le cas present/ sur un 

15 prolongement 17 de cette paroi 9 formee d'une pi6ce 
avec le disque de la turbine 7. Tous les conduits 11 
convergent dans 1 f embouchure 14 qui constitue done une 
chambre de rassemblement du gaz soutire. 

Des lechettes 18 sont etablies sur le 

20 prolongement 17 de la paroi 9. II s'agit de cretes 
circulaires et paralleles effilees a leur extremite 
libre. Elles delimitent des sillons 19 dont les fonds 
sont alternativement pleins et munis d'un orifice 20 
qui traverse le prolongement 17 et debouche dans une 

25 chambre 21 dont une face est delimitee par le bulbe 12. 
L* embouchure 14 est recouverte d'une plaque 22 situee 
devant les bords des lechettes 18 et qui est recouverte 
de materiau dit abradable sur la face orientee vers les 
lechettes 18, ou composee uniquement de ce materiau 

30 dont la propriete essentielle est d'etre 6rode 
facilement par le frottement des lechettes 18 de 
maniere a ne laisser subsister qu'un jeu minimal en 
fonction des conditions d ' a justement reel des pieces et 
des dilatations d'origine thermique. La plaque 22 est 

35 perforee d 1 orifices 23 dont le pas d'espacement en 
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direction longitudinale est semblable a celui des 
orifices 20, de sorte qu'ils viennent sensiblement en 
prolongement d T eux dans la situation de la figure 2A 
mais sont decales et a mi-distance d'eux dans la 
5 situation de la figure 2B, qui traduit par rapport & la 
figure 2A un deplacement axial relatif des conduits 11 
et de 1 1 embouchure 13 par rapport au prolongement 17 de 
la paroi 9, a la turbine 7 et au rotor 1. La 
consequence est que, si les gaz originaires de la 

10 chambre de combustion 4 s'ecoulent librement dans la 
chambre 21 apres avoir franchi les conduits 11/ les 
orifices 23, les sillons 19 et les orifices 20 dans la 
situation de la figure 2A, la communication est presque 
interrompue dans la situation de la figure 2B car les 

15 orifices 23 de la plaque 22 debouchent dans les sillons 
19 depourvus d'orifices 20. La situation de la figure 
2A est obtenue aux montees en regime de la 
turbomachine, quand 1 1 echauf f ement des structures est 
beaucoup plus sensible dans certaines portions du 

20 stator 2 et en particulier pr6s de la chambre de 
combustion 4 ou la combustion est renforcee : les 
conduits 11 subissent un deplacement longitudinal vers 
I'aval par rapport au rotor 1 et les gaz chauds de la 
chambre de combustion 4 se repandent librement dans la 

25 chambre 21 pour rechauffer le bulbe 12 en soufflant sur 
lui et amoindrir ainsi le gradient thermique dans le 
disque de la turbine a haute pression 7. 

Quand le regime est stabilise, le 
differentiel thermique se reduit, le rotor 1 rattrape 

30 son retard a 1 1 echauf f ement et se dilate a son tour 
vers I'aval : les joints 15 et 16 glissent sur la paroi 
9 ou son prolongement 17, les lechettes 18 passent 
devant la plaque 22 et les orifices 23, et le chauffage 
du bulbe 12 cesse au moment ou il aurait pu introduire 
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un nouveau gradient thermique apr£s avoir corrige le 
precedent. 

On revient a la figure 1 pour expliquer 
concretement comment le rechauffage du bulbe 12 est 
5 realise. Une paire de plaques 24 et 25 est pincee k une 
extremite entre des nervures radiales et paralleles 26 
et 27 de la paroi 9 et du prolongement 17. Les plaques 
24 et 25 ont ensuite des formes differentes s'ecartant 
et delimitent un jeu 28 a proximite du bulbe 12. Plus 

10 precisement, la plaque 24 touche le bulbe 12 sur sa 
face laterale amont 29 et sur sa face d'alesage 30, et 
la plaque 25 s'etend a peu de distance, est entour^e 
par la plaque 24 et se raccorde par son extremite 
opposee a celle qui est pincee a une collerette 31 & 

15 l 1 extremite aval de l'alesage du bulbe 12. De plus, les 
plaques 24 et 25 ont des surfaces en relief, crenelees 
et formees de saillies imbriquees, de sorte que le jeu 

28 forme des zigzags. 

Des orifices 32 traversant la plaque 24 a 
2 0 un endroit ou elle s'etend devant la chambre 21 avant: 
de rejoindre le bulbe 12, ainsi que d'autres orifices 
33 menages a travers une partie aval et amincie du 
bulbe 12, a un endroit qui n'est plus recouvert par la 
plaque 24 et qui est proche de la collerette 31, 
25 permettent au gaz de rechauffage precedemment entre 
dans la chambre 21 de contourner le bulbe 12 en 
parcourant le jeu 28, ce qui le rechauffe par les faces 

29 et 30. Quand le gaz a franchi les orifices 33 de 
sortie du jeu 28, il se repand dans une chambre 34 

30 situee _ejitre__ les disques des turbines a haute et basse 
pression 7 et 8 et delimitee *~-en~~outre--a lVext.erieur par 
un anneau 35 de confinement solidaire du stator 2 et a 
l'interieur par une virole 36 appartenant au rotor 1. 
II contribue alors a rechauffer la face aval 37 du 

35 bulbe 12 et le dis.que de la turbine a basse pression 8, 
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qu'il contourne de la meme facon car la virole 36 forme 
un jeu avec l'alesage 40 du disque de la turbine a 
basse pression 8. Le gaz s'y engouffre avant de passer 
dans d'autres parties de la machine situees plus en 
aval par des orifices 38 traversant le disque de la 
turbine a basse pression 8. La virole 36 se raccorde, 
sensiblement comme la plaque 25, a une collerette 39 du 
disque de la turbine a basse pression 8 adjacente aux 

orifices de sortie 38. 

Cette realisation fournit un bon echange de 
chaleur entre le gaz et le bulbe 12. Si on est moins 
exigeant, il est possible de supprimer la plaque 24 et 
de remplacer la plaque 25 par une plaque lisse pour 
obtenir une circulation plus rapide du gaz. 

Dans la realisation de la figure 3, les 
parties analogues a celles de la realisation precedente 
mais quelque peu modifiees portent les memes references 
augmentees de 100, les parties semblables gardent les 
memes references et les parties completement nouvelles 
portent d'autres references precedees de 100. Ce 
procede sera aussi employe pour decrire les 
realisations suivantes . Le bulbe 112 a une forme 
bilobee, la plaque 124, pourvue comme precedemment de 
saillies et de creneaux, est fixee uniquement a la face 
d'alesage 130 du bulbe 112 et ne s'etend pas au-dela, 
et la plaque 125 est lisse, et seule pincee entre les 
nervures 26 et 27. La chambre 121 s'ouvre directement 
dans le jeu 128, qui presente un elargissement 150 
sensible entre les lobes du bulbe 112 car la plaque 125 
est droite jusqu'a la collerette 31. Cette realisation 
constitue un compromis entre celle de la figure 1, ou 
1- echange de chaleur est tres bon, et celle qu'on a 
evoquee au paragraphe precedent et qui est 
particulierement simple grace a la plaque unique et 
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lisse. Les avantages et les inconvenients de ces deux 
realisations precedentes sont done mitig6s ici . 

On retrouve le bulbe 12 de la premiere 
realisation sur la troisieme, celle de la figure 4, 
5 mais les plaques 224 et 225 sont maintenant toutes deux 
lisses. La plaque 225 est d'ailleurs presque semblable 
a celle de la deuxieme realisation, mais la plaque 224 
s'etend entre les nervures 26 et 27 et la collerette 
31 et ne touche plus le bulbe 12 que sur une breve 

10 etendue 252, voisine de la chambre 21, au-del& de 
laquelle elle en est separee et s'etend au milieu du 
jeu 228, qu'elle divise en deux, Elle est a cet 
endroit, devant les faces 29 et 30, foraminee, de sorte 
que le gaz de rechauffage circulant originellement 

15 entre les plaques 224 et 225 apres avoir franchi les 
orifices 32 traverse progressivement les pergages 253 
de la plaque 224 et est projete sur le bulbe 12 
perpendiculairement & ses faces 29 et 30 avant de 
reprendre 1* ecoulement vers les orifices de sortie 33. 

20 On congoit qu'un excellent echange de chaleur est 
obtenu dans cette realisation. 

Dans la realisation de la figure 5, on ne 
trouve qu'une plaque 125 lisse et semblable & celle de 
la deuxieme realisation, et le bulbe 312 est forme avec 

25 une face d'alesage 330 crenelee dont le but est encore 
de produire des turbulences dans 1' ecoulement de gaz 
pour accroitre 1 1 echange de chaleur. Les saillies et 
les creneaux sont comme precedemment circulaires et 
alternent en sens longitudinal. 

30 La realisation de la figure 6, de meme que 

les suivantes, est sensiblement differente, bien que 
des compromis avec celles qui precedent puissent etre 
concus . II est en effet possible de ne pas prelever le 
gaz de rechauffage de la chambre de combustion 4 mais 

35 de portions de la_ turbomachine situees plus en amont et 
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en particulier pres d f un des compresseurs 5 et 6. Dans 
ce cas, la paroi . du stator 2 qui delimite la veine 
annulaire 3, et qui porte la reference 456, peut etre 
pourvue de pergages 457 & travers lesquels s'ecoule le 
5 gaz soutire, qui atteint des conduits 411, analogues 
aux precedents 11 mais situes beaucoup plus en amont de 
la turbomachine, en amont meme des compresseurs 5 et 6, 
par un conduit de transit 458. Comme precedemment, les 
conduits 411 sont relics rigidement au stator 2, par un 

10 moyen non represents, et un joint 13 semblable k celui 
de la figure 2 relie les conduits 411 a une portion du 
rotor 1, plus precisement a une paroi portant la 
reference 459. Dans le cas present, la paroi 459 est 
conique et 1* embouchure 14 touche done une surface 

15 circulaire 417 qui appartient a un renflement etabli k 
cet effet sur la paroi 459. Les orifices 420 debouchent 
dans une chambre 4 60 dont la forme est prof ondement 
originale car il s'agit d'une chambre allongee et 
annulaire delimitee par deux capotages 461 et 462 

20 concentriques . Le capotage interne 461 s ' etend entre la 
paroi 459 et une gorge 4 63 situee en aval du bulbe 12 
de la turbine & haute pression 7, un peu en aval de la 
collerette 31. Le capotage externe 462 est compose 
d'une partie amont 464 et d f une partie aval 465 qui 

25 prolonge la precedente. Les parties 464 et 4 65 peuvent 
coulisser I'une sur 1' autre par des portions en 
recouvrement 4 66 si on desire degager le bulbe 12 pour 
monter ou demonter le disque. Un avantage inherent A 
cette categorie de realisations est que le gradient 

30 thermique que les disques du compresseur a haute 
pression 6 peuvent subir est egalement amoindri si le 
gaz preleve et deja rechauffe est en partie souffle 
vers les faces d T alesage des disques du compresseur 6 
en passant par des pergages 467 et 468 etablis en deux 
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cercles au droit desdites faces d'alesage sur la partie 
amont 4 64 du capotage externe 4 62. 

La partie aval 4 65 du capotage externe 4 62 
s'6tend devant le bulbe 12 et plus precis6ment devant 
5 sa face amont 29 et sa face d'alesage 30 par une 
portion foraminee 4 69 qui evoque la figure 4. Elle est 
en effet percee d f orifices 253 qui permettent de 
souffler l'air preleve perpendiculairement aux faces 29 
et 30 du bulbe 12. Une excroissance 470 de la partie 

10 aval 465, etablie juste en amont de la zone foraminee 
4 69, limite les fuites de gaz en amont du disque de la 
turbine a haute pression 7, mais une partie du gaz 
s'ecoule cependant a cet endroit et contribue a 
rechauffer legerement le reste du disque du cote amont 

15 en traversant eventuellement la paroi 9 ou son 
prolongement 17, ainsi que d'autres parois, par des 
evidements 475. L'essentiel de l f air passe toutefois 
dans les orifices 33 de sortie puis dans la chambre 34 
comme dans les realisations precedentes. L'extr6mite 

20 aval de la partie aval 465 est munie de levres 
elastiques (figure 6A) : une levre externe 471 pressee 
contre la collerette 31 et une levre interne 472 
pressee contre le capotage interne 461. On garantit 
ainsi l f absence de fuite de gaz de ce cote ainsi qu'un 

25 bon maintien du capotage externe 462. 

Les conduits 411 ou certains d'entre eux 
peuvent aussi deboucher dans un intervalle 472 compris 
entre le capotage interne 461 et un tube de rotor 473 
entoure par celui-la, en passant par des orifices 474 

30 supplementaires menag^s dans la paroi 459. Des pergages 
sont alors prevus sur le capotage interne 461 prds de 
la zone 463. lis portent la reference 476 et permettent 
au gaz preleve ainsi de s'ecouler vers d f autres parties 
de la turbomachine. 
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Sur la figure 7, les capotages portent les 
references 561 et 562 et different des precedents tout 
d'abord en ce que le capotage interne 561 est presse 
contre la collerette 31 par une l§vre 571, et que le 
5 capotage externe 562/ forme encore d'une partie amont 
564 et d'une partie aval 565, presente une section 
conique 580 et s'arrete devant la face d'alesage 330 
crenelee du bulbe 312 de la figure 5. La chambre 560 
est done amincie vers l'aval. 

10 La figure 8 ressemble a la figure 1 en ce 

que la partie aval 665 du capotage externe 662 est 
pourvue d'une portion d'extremite 625 qui evoque la 
plaque 25 de cette realisation ; la plaque 24 est 
maintenue telle quelle, et le gaz quitte la chambre 660 

15 intermediaire entre les capotages 661 et 662 en 
traversant des pergages 683 etablis a travers la partie 
aval 665 devant la jonction des faces 29 et 30, II 
remonte le long du disque soit du cote amont par la 
face avant 29, soit du cote aval par la face d'alesage 

20 30 et les orifices 33 de sortie. Dans cette 
realisation, les capotages 661 et 662 s'appuient tous 
deux sur la collerette 31. 

Enfin la realisation de la figure .9 
ressemble beaucoup a celle de la figure 3, car on 

25 retrouve en particulier le bulbe 112 bilobe et une 
plaque 124 recourbee qui epouse la face d'alesage 130 
creuse ; la partie aval 765 du capotage 762 est profile 
sensiblement comme la plaque 125 a l'endroit 725 situe 
devant le bulbe bilobe 112, et le capotage externe 762 

30 est appuye par des levres 471 et 472 opposees a la 
collerette 31 et au capotage interne 461. Des pergages 
683 permettent au gaz de quitter la chambre 760 pour 
souffler sur le bulbe bilobe 112 devant 1' entree de la 
face d'alesage 130. Ici encore une excroissance 770 est 

35 menagee devant l'endroit 725 pour limiter les fuites 
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vers la face amont du disque de la turbine a haute 
pression 7, en etranglant le passage que le gaz doit 
emprunter . 

Les realisations des figures 6 a 9 peuvent 
en outre etre modifiees en adoptant certaines 
dispositions connues telles que l'adjonction d f une 
vanne de reglage de debit sur le conduit de transit 4 58 
de la figure 6 et en remplagant le joint 13 par un 
joint classique a brosse. 



2712029 



13 

REVEND I CAT I ONS 
1. Turbomachine coraprenant un rotor (1), un 
stator (2), une chambre de combustion (4) en amont 
d'une turbine (7) appartenant au rotor (1) et 
5 constitute en partie par un disque, caracterisee en ce 
qu'elle comprend une voie de communication et de 
soufflage de gaz chaud d'une zone de soutirage (4, 457) 
de la turbomachine vers une zone centrale du disque, la 
voie de communication etant composee d f une partie (11, 

10 411, 458) debouchant dans la zone de soutirage et 
solidaire du stator (2), et d'une autre partie (21, 
121, 28, 128, 228, 33, 460, 560, 660, 760) solidaire du 
rotor (1), les deux parties etant jointes par un 
assemblage annulaire comprenant des parois 

15 concentriques de fermeture des parties (17, 22), les 
parois etant cependant perforees par des orifices (20, 
23), et comprenant encore, pour une (17) des parties, 
des cretes (18) circulaires et paralleles etablies sur 
la paroi de ladite partie, dressees vers I 1 autre des 

20 parties dont elles touchent sensiblement la paroi et 
delimitant des sillons (19) dont certains sont 
depourvus d'orifices, les orifices (23) de l'autre (21) 
des parties etant situees de telle fagon qu'ils 
debouchent en fonction des dilatations thermiques 

25 dif f erentielles dans la turbomachine § des regimes de 
f onctionnement differents, soit devant les sillons (19) 
depourvus d'orifices pour certains des regimes, soit 
devant les sillons pourvus d f orifices (20) pour 
d'autres des regimes. 

30 2. Turbomachine suivant la revendication 1, 

caracterisee en ce que la paroi de l'autre (21) des 
parties est recouverte de materiau erodable devant les 
cretes (18) . 

3. Turbomachine suivant I'une quelconque 
35 des revendications 1 ou 2, caracterisee en ce que la 
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partie de la voie de communication qui appartient au 
rotor est munie devant la zone centrale de moyens (24, 
25, 124, 330) pour rendre les gaz turbulents. 

4. Turbomachine suivant la revendication 3, 
5 caracterisee en ce que les moyens consistent en des 

reliefs (24, 124, 330) situes sur la zone centrale. 

5. Turbomachine suivant l'une quelconque 
des revendications 1 ou 2, caracterisee en ce que la 
partie de la voie de communication qui appartient au 

10 rotor est munie devant la zone centrale de moyens (224) 
pour devier les gaz vers la zone de soufflage. 

6* Turbomachine suivant la revendication 5, 
caracterisee en ce que les moyens consistent en une 
plaque foraminee proche de la zone centrale et la 

15 recouvrant. 

7. Turbomachine suivant l ? une quelconque 
des revendications 1 a 6, caracterisee en ce que la 
zone de soutirage est une portion de la chambre de 
combustion ( 4 ) . 

20 8. Turbomachine suivant l'une quelconque: 

des revendications 1 & 6, caracterisee en ce que la 
zone de soutirage est une portion voisine d'un 
compresseur (5 ou 6) en amont de la chambre de 
combustion. 

25 9. Turbomachine suivant la revendication 8, 

caracterisee en ce que la partie de la voie de 
communication qui est solidaire du rotor comprend des 
orifices (467, 468) de soufflage de gaz vers des zones 
centrales de disques de compresseur (6) de la 

30 turbomachine. 

10. Turbomachine suivant l'une quelconque 
des revendications 8 ou 9, caracterisee en ce que la 
partie de la voie de communication qui est solidaire du 
rotor comprend deux capotages concentriques (461, 462, 
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561, 562, 661, 662, 762) entre lesquels la voie de 
communication est annulaire. 

11. Turbomachine suivant la revendication 
10, caracterisee en ce que celui des capotages (562) 
qui entoure l'autre (561) s'etend jusqu'ei la zone 
centrale du disque de turbine sans le recouvrir. 

12. Turbomachine suivant la revendication 
10, caracterisee en ce que celui des capotages (462, 
662, 762) qui entoure l'autre (461, 661) s'etend au- 
dela de la zone centrale du disque de turbine et est 
perce (683) ou foramine (253) devant la zone centrale. 

13. Turbomachine suivant la revendication 
12, caracterisee en ce que celui des capotages qui 
entoure l'autre est compose de deux parties (464, 465, 
665, 765) se recouvrant partiellement (466) et pouvant 
coulisser I'une dans l'autre. 
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FIG. 2 B 
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